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La presente tesi rientra nell’ambito delle attività di ricerca svolte presso il 
Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale (DIA) dell’Università Pisa, finalizzate allo 
studio dei sistemi di comandi di volo Fly-by-Wire (FCS/FBW), basati sulla 
trasmissione elettrica dei segnali e sull’attuazione idraulica. In tale contesto, presso i 
laboratori del DIA è allestito un banco prova idraulico per attuatori primari di volo, 
per la convalidazione dei modelli degli attuatori e per l’effettuazione di simulazioni 
Real-Time/Hardware-In-The-Loop (RT/HITL). 
L’obiettivo di questo lavoro è la verifica preliminare di una logica di controllo in 
ciclo chiuso del carico agente sull’attuatore velivolo, basata sull’uso di un controllore 
ad inversione di modello e di un feedback di accelerazione per la compensazione dei 
disturbi derivanti dal movimento dell’attuatore velivolo. 
Sono stati sviluppati diversi modelli per la simulazione della dinamica del banco 
prova con livelli di dettaglio via via crescenti, introducendo i principali fenomeni 
nonlineari caratteristici del sistema (variazione delle rigidezze del banco con il carico 
applicato, variazione della risposta della servovalvola di carico rispetto all’ampiezza 
dell’ingresso, dinamica nonlineare dell’attuatore velivolo, ecc.) e sono stati effettuati 
sui modelli sia test di risposta in frequenza che test di risposta temporale. Una volta 
determinati in simulazione i valori dei parametri di controllo, è stata effettuata 
un’estesa campagna di prove sperimentali sul banco, sia sull’attuatore di carico 
isolato (sostituendo all’attuatore velivolo una barra d’acciaio) che sul sistema 
completo (con l’attuatore velivolo montato come Hardware-In-The-Loop), ed è stata 
valutata la fattibilità della logica di controllo sviluppata. 
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Questo lavoro si inserisce all’interno delle attività svolte presso il Dipartimento di 
Ingegneria Aerospaziale (DIA) dell’Università di Pisa sulla realizzazione di 
simulazioni Real-Time/Hardware-In-The-Loop (RT/HITL) della dinamica del sistema 
dei comandi di volo di un moderno velivolo Fly-By-Wire. 
Attualmente l’impianto per la simulazione si compone di un attuatore tandem per una 
delle superfici dell’elevatore di coda del velivolo Aermacchi M346 (elemento 
Hardware-In-The-Loop del sistema), di un banco prova idraulico per la riproduzione 
dei carichi aerodinamici ed inerziali, e di una Engineering Test System (ETS), 
costituita da unità di calcolo parallelo in grado di eseguire in tempo reale i modelli 
della simulazione del volo e dei vari sistemi fisicamente non presenti. 
Il banco idraulico è alimentato da una centrale idraulica di potenza che eroga fluido 
idraulico attraverso un distributore a tre linee, una destinata al martinetto di carico e 
le altre due all’attuatore velivolo. 
Nel corso di precedenti attività è stata studiata una logica di controllo in ciclo chiuso 
del carico agente sull’attuatore velivolo, basata sull’uso di un controllore ad 
inversione del modello e di un feedback di accelerazione per la compensazione di 
disturbi derivanti dal movimento dell’attuatore stesso. 
L’obiettivo della presente tesi è quello di ottenere una verifica sperimentale di tale 
logica che, prima della fase sperimentale stessa, è stata sottoposta ad una verifica 
preliminare in simulazione. A tale scopo è stato necessario sviluppare un modello 
della dinamica del banco che fosse rappresentativo delle principali nonlinearità del 
sistema. 
Dopo aver ottenuto un’approssimazione delle rigidezze strutturali del banco come 
funzioni del carico applicato, è stato sviluppato un modello Simulink® del banco 
idraulico ricavando una caratterizzazione delle risposte in frequenza sia in ciclo 






sulla risposta del sistema con livelli progressivamente crescenti dell’accuratezza del 
modello dell’attuatore velivolo. 
Il modello del sistema di controllo messo a punto nel corso della prima fase del 
lavoro è stato quindi implementato nel sistema di controllo Real-Time dell’attuatore 
di carico del banco per l’effettuazione delle attività sperimentali. Queste sono state 
condotte prima montando una barra d’acciaio al posto dell’attuatore velivolo al fine di 
poter studiare la risposta in forza dell’attuatore di carico “isolato”. In un secondo 
momento è stato inserito l’attuatore velivolo come elemento HITL e sono stati 
effettuati gli stessi test sulla risposta di carico in ciclo chiuso. 
Nella fase finale del lavoro è stata poi verificata sperimentalmente l’efficacia del 
feedback di accelerazione per la compensazione dei disturbi indotti dal moto degli 
attuatori. 
 






1 MODELLI DELLA DINAMICA DEL BANCO PROVA IDRAULICO 
 
1.1 ARCHITETTURA DEL BANCO IDRAULICO 
 
L’architettura dell’impianto presente presso i laboratori del DIA, illustrata in Fig. 1.1, 
è composta da una Engineering Test Sistem (ETS), costituita da unità di calcolo 
parallelo in grado di far girare in tempo reale modelli di simulazione del volo e dei 
vari sottosistemi non presenti, da un banco per mezzo del quale vengono applicati 
all’attuatore in prova i carichi aerodinamici e inerziali simulati, da una centrale 
elettrica di potenza che eroga fluido idraulico alle varie utenze a valori di pressione 




Figura 1.1. Architettura del banco idraulico 
 
 






Il banco idraulico, Fig. 1.2, è alimentato da tre linee idrauliche, due delle quali 
alimentano un attuatore di volo tandem (tipico dei sistemi di attuazione delle superfici 
di controllo nei moderni FBW) controllato in posizione, e una un martinetto di carico 
controllato in forza. Sono inoltre presenti una cella di carico e un braccio verticale 
che collega le aste dei due attuatori. I supporti che collegano l’attuatore di volo al 
banco stesso sono stati progettati in modo tale da riprodurre i corretti valori di 








Figura 1.2. Struttura del banco prova  
 
 
Per una data manovra effettuata tramite l’interfaccia pilota o tramite una sequenza 
temporale di comandi, l’ETS simula la dinamica del velivolo e calcola le 
sollecitazioni dovute a carichi aerodinamici e inerziali; questi vengono quindi 
applicati in tempo reale all’attuatore in prova dal martinetto di carico, controllato in 
ciclo chiuso per mezzo della cella di carico.  
 






1.2 APPROSSIMAZIONE DELLE RIGIDEZZE STRUTTURALI DEL BANCO 
 
Al fine di simulare i carichi aerodinamici agenti sulle superfici di controllo durante le 
manovre, il controllo di forza in ciclo chiuso sul martinetto di carico deve essere 
concepito affinché sia molto veloce, insensibile ai movimenti dell’attuatore di volo e 
stabile rispetto ai parametri incerti del sistema. 
Ciò porta alla necessità di affrontare l’analisi del controllo in forza con un approccio 
di tipo robusto, dal momento che alcune nonlinearità strutturali come giochi o 
deformazioni locali nelle cerniere possono causare la variazione dei valori di 
rigidezza e una conseguente incertezza sulle frequenze di risonanza dell’impianto. 
In precedenti attività di ricerca, [3], [4], sono state misurate sperimentalmente le 
deformazioni in diversi punti del banco in funzione del carico applicato, ricavando 
così le rigidezze strutturali. 
In accordo con la simbologia illustrata in Fig. 1.3, i risultati di questo studio sono 
riportati nelle Figg. 1.4, 1.5, 1.6, 1.7. 
In particolare, la rigidezza K1 tiene conto della deformazione locale della cerniera che 
collega l’asta del martinetto di carico al braccio verticale e della deformazione del 
braccio verticale stesso, K2 è relativa alla deformazione locale della cerniera che 
collega il braccio verticale all’asta dell’attuatore di volo, mentre K3 e K4 tengono 
conto della deformazione locale della cerniera che collega il supporto dell’attuatore di 
volo al banco e di quella del banco stesso. 




























































Figura 1.4. Spostamento A-B e rigidezza K1 al variare del carico applicato 
 
 













































Figura 1.5. Spostamento C-D e rigidezza K2 al variare del carico applicato 
 





































Figura 1.6. Spostamento E-F e rigidezza K3 al variare del carico applicato 











































Figura 1.7. Spostamento F-G e rigidezza K4 al variare del carico applicato 
 
 
E’ possibile notare come la deformazione sia una funzione isteretica del carico 
applicato e come i risultati sulla rigidezza presentino una notevole dispersione nelle 
zone di inversione del moto in corrispondenza dei valori estremi della forza. Inoltre si 
vede come la rigidezza K4 abbia un andamento pressoché costante, a differenza delle 
altre per le quali si vede come subiscano una certa diminuzione nell’intorno della 
condizione di carico applicato nullo. Tutto ciò è dovuto a fenomeni di attrito e di 
gioco nelle cerniere. 
Nella realizzazione del modello che simula la dinamica del banco è dunque 
necessario tenere conto di tali nonlinearità. 
Per prima cosa si cerca allora di ricavare mediante un codice Matlab delle curve di 
best-fit degli andamenti di rigidezza rispetto al carico così da creare delle lookup 
table in ambiente Matlab/Simulink che, noto l’andamento temporale del carico 
applicato durante le suddette misurazioni, diano in output un segnale di rigidezza il 






quale, invertito e moltiplicato per il segnale di forza in ingresso, fornisca un 
andamento temporale della deformazione da confrontare con quello sperimentale 
(illustrato in Fig. 1.8 per il caso della deformazione A-B). 
Questa procedura, schematizzata nel modello di Fig. 1.9, non viene effettuata per la 
rigidezza K4, la quale si assume costante rispetto alla forza. 
 
















































Figura 1.9. Modello per il confronto dell’andamento temporale della deformazione tra il modello 
sperimentale e quello approssimato. 






Inizialmente si tenta di ricavare le curve di best-fit per mezzo di un’approssimazione 
ai minimi quadrati ottenendo quanto illustrato nelle Figg. 1.10, 1.11, 1.12. 
 
 

























Figura 1.10. Curva di best-fit relativa alla rigidezza K1 in funzione del carico ottenuta tramite 
approssimazione ai minimi quadrati. 
 































Figura 1.11. Curva di best-fit relativa alla rigidezza K2 in funzione del carico ottenuta tramite 
approssimazione ai minimi quadrati 
 



























Figura 1.12. Curva di best-fit relativa alla rigidezza K3 in funzione del carico ottenuta tramite 
approssimazione ai minimi quadrati 
 
 
Queste però non danno luogo a risultati accettabili a causa del loro trend crescente 
nelle zone di inversione del moto. Infatti, entrando nella lookup table con i valori 
estremi della forza, vengono così calcolati per estrapolazione dei valori di rigidezza 
sensibilmente elevati. 
Si decide pertanto di ricorrere all’utilizzo di curve gaussiane ad esponente negativo, 
così da ottenere l’andamento decrescente della rigidezza nell’intorno della condizione 
di carico nullo simile a quello ricavato dalle osservazioni sperimentali. Le Fig. 1.13, 
1.14, 1.15 ne mostrano l’andamento per i tre casi; le rette verdi indicano il valore 
nominale, costante, della rigidezza [3]. 

































Figura 1.13. Gaussiana relativa alla rigidezza K1 in funzione della forza 
 



























Figura 1.14. Gaussiana relativa alla rigidezza K2 in funzione della forza 





























Figura 1.15. Gaussiana relativa alla rigidezza K3 in funzione della forza 
 
 
Tramite i file Simulink “Confronti_AB_K1.mdl” (il cui modello è illustrato in Fig. 
1.16), “Confronti_CD_K2.mdl” e “Confronti_EF_K3.mdl”, [Appendice B], si verifica 
che l’approssimazione utilizzata fornisce un risultato abbastanza accurato, come si 
evince confrontando i diagrammi delle deformazioni tra i punti A-B, C-D, ed E-F 
(con riferimento alla Fig. 1.3) tra il modello e i risultati delle sperimentazioni, rispetto 
al tempo e rispetto al carico applicato, Figg. da 1.17 a 1.22. 
In particolare c’è da sottolineare come sia stato aggiunto nel modello il blocco 
“backlash”, come mostrato in Fig. 1.17 nel caso della deformazione A-B: questo tiene 
conto del gioco che si verifica nelle cerniere all’inversione del moto ed causa 





































Figura 1.16. Modello “Confronti_AB_K1.mdl”. 




































Figura 1.17. Diagramma Deformazione AB – Tempo. 
Confronto tra i risultati del modello e quelli sperimentali. 






























Figura 1.18. Diagramma Deformazione AB – Forza.  
Confronto tra i risultati del modello e quelli sperimentali 
 


































Figura 1.19. Diagramma Deformazione CD – Tempo. 
Confronto tra i risultati del modello e quelli sperimentali. 
 




























Figura 1.20. Diagramma Deformazione CD – Forza. 
Confronto tra i risultati del modello e quelli sperimentali. 


































Figura 1.21. Diagramma Deformazione EF – Tempo. 
Confronto tra i risultati del modello e quelli sperimentali. 
 




























Figura 1.22. Diagramma Deformazione EF – Forza. 
Confronto tra i risultati del modello e quelli sperimentali. 






1.3 MODELLO DI CICLO APERTO 
 
E’ a questo punto possibile creare un modello di ciclo aperto della dinamica del banco 
che preveda due ingressi, il comando alla servovalvola del martinetto di carico, xvi, e 
lo spostamento dell’attuatore di volo, x2, e un’uscita, la forza agente sull’attuatore 
stesso, f (si tratta pertanto di un sistema di tipo Multi Input Single Output), seguendo 
uno schema generale come in Fig. 1.23. 
 
 
Figura 1.23. Schema generale del modello di ciclo aperto 
 
 
Nell’ambito di altre attività, [3], le tre funzioni di trasferimento riportate in figura, 
f/x2, xv/xvi e f/xv, sono state calcolate (nel dominio di Laplace) considerando le 





















Gv         (1.2) 
( )








ssG     (1.3) 






La fdt relativa alla dinamica della servovalvola, Gv, è caratterizzata da una coppia di 
poli complessi coniugati a smorzamento elevato; G1 e G2 invece presentano un polo 
reale di bassa frequenza e due coppie di poli complessi coniugati di alta frequenza e 
basso smorzamento. 
La forza agente sull’attuatore velivolo può quindi essere espressa come: 
 
221 xGxGGf viv += .         (1.4) 
 
Rappresentando il sistema come in Fig. 1.24, il modello del banco viene descritto 
dalle equazioni (1.5), (1.6), (1.7), (1.8) e dalla (1.9) nella quale, in particolare, la 
rigidezza associata alla cerniera che collega il braccio verticale all’asta dell’attuatore 
velivolo viene calcolata come una serie delle rigidezze K2, K3, K4 e KFA, essendo 
quest’ultima la rigidezza dell’attuatore stesso [3]. 
 
 
Figura 1.24. Schema e parametri del banco idraulico 
 
 
( ) ( ) ApaxKaxCxm 2111111 +−−−−= θθ&&&&       (1.5) 
( ) ( ) ( ) ( )bxbKaxaKbxbCaxaCI t 2*2112211 −−−−−−−−= θθθθθ &&&&&&   (1.6) 
12 xApKKxKpV pqvq && βββ −−=        (1.7) 
( ) ( )[ ]θθ axKaxCbaf −+−= 1111 &&        (1.8) 






( ) 1432*2 /1/1/1/1 −+++= FAt KKKKK       (1.9) 
 
Tale sistema è caratterizzato da quattro stati dinamici: lo spostamento dello spool 
della servovalvola dell’attuatore di forza, xv, lo spostamento dell’attuatore di forza 
stesso, x1, la variazione di pressione nelle camere al suo interno, p, e la rotazione del 
braccio verticale, θ. 
Nelle equazioni da (1.5) a (1.9), m1 è la massa in movimento del martinetto di carico, 
A è l’area del martinetto stesso, V il suo volume, I il momento di inerzia del braccio 
verticale, a e b, rispettivamente, le distanze O-C e O-B; f è la forza agente 
sull’attuatore di volo, x2 è il suo spostamento, mentre C1 e C2 sono gli smorzamenti 
legati alle rigidezze K1 e K2, rispettivamente. 
Tale modello è stato implementato in Simulink nel file 
“Modello_impianto_new3.mdl”, [Appendice B], di cui di seguito si riporta la struttura 
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In particolare, all’interno del blocco “Calcolo di K2t*”, per mezzo del quale si 
descrive l’eq. (1.9), sono state inserite le lookup table relative alle rigidezze K2 e K3 
che tengono conto della variazione di queste in funzione del carico, sulla base delle 























Figura 1.26. Struttura del blocco “Calcolo di K2t*” 
 
 
La lookup table relativa alla rigidezza K1 è stata invece introdotta nel blocco “K1-f” 
all’interno del sottosistema “Bilancio quantità di moto attuatore di carico”, tramite 
cui si esplica l’eq. (1.5). 
Il blocco “Servovalvola attuatore di carico” descrive, appunto, la dinamica della 
servovalvola dell’attuatore di carico, secondo l’eq. (1.10): 
 
vivvvv xKxxdxd =++ &&& 12                  (1.10) 
 
dove d1, d2 e Kv sono coefficienti caratteristici della servovalvola stessa forniti dal 
costruttore, mentre xvi è il comando ad essa imposto. 
All’interno di tale sottosistema, Fig. 1.27, si tiene conto dei limiti sulle prestazioni di 
questa (secondo le indicazioni del costruttore stesso), per mezzo del blocco che tiene 
conto del fondo scala del comando (“Saturation”) e di due lookup table tramite le 






quali si descrive la variabilità dei coefficienti d1 e d2 in funzione dell’ampiezza del 
comando. 
 























Figura 1.27. Struttura del blocco“Servovalvola attuatore di carico” 
 
 
Infine, all’interno del blocco “FA dynamics”, Fig. 1.28, che simula la dinamica 









xG f .             (1.11) 
 
Questa esprime la risposta approssimata dell’attuatore controllato in posizione e 









Figura 1.28. Architettura del blocco “FA dynamics” 
 






1.3.1 RISPOSTE IN FREQUENZA DI CICLO APERTO 
 
Una volta sviluppato il modello di ciclo aperto della dinamica del banco idraulico, è 
stata ricavata la risposta in frequenza della funzione di trasferimento f/xvi, dove xvi è il 
segnale di comando alla servovalvola del martinetto di carico, e f la forza applicata 
sull’attuatore di volo (simulato in modo semplificato secondo l’equazione 1.11). 










⋅=                    (1.12) 
 
La corrispondente fdt relativa al modello lineare di riferimento, in cui i parametri 
caratteristici del banco quali le rigidezze strutturali e i coefficienti distintivi della 
servovalvola del martinetto di carico sono mantenuti costanti, è data dal prodotto 
della (1.2) per la (1.3): 
 
( )









                    (1.13) 
 
Si effettua nello specifico un confronto tra il diagramma di Bode relativo alla fdt 
nominale (1.13), quello ottenuto per mezzo del comando “linmod” di Matlab 
applicato al modello di Fig. 1.25 e quello derivante da un’analisi di Fourier condotta 
sullo stesso modello in un intervallo di frequenze da 1 Hz a 500 Hz per diverse 
ampiezze del comando, e quello.  
In particolare, sono state ottenute le risposte in frequenza a seguito di ampiezze di 
comando pari allo 0.1%, all’1% e al 10% del massimo comando alla servovalvola. 
Le Figg. 1.29, 1.30 e 1.31 mostrano i risultati ottenuti. 
 



















Funzione di trasferimento f/xvi















Modello lineare di riferimento
Modello linearizzato ("linmod")
Analisi di Fourier [0.1% f.s. = 0.5 mm]
 
Figura 1.29. Diagramma di Bode della fdt f/xvi. 
Confronto tra il modello lineare di riferimento, il modello sviluppato e l’analisi di Fourier con 
un’ampiezza del comando pari allo 0.1% del fondo scala. 
 



















Funzione di trasferimento f/xvi















Modello lineare di riferimento
Modello linearizzato ("linmod")
Analisi di Fourier [1% f.s. = 0.5 mm]
 
Figura 1.30. Diagramma di Bode della fdt f/xvi. 
Confronto tra il modello lineare di riferimento, il modello sviluppato e l’analisi di Fourier con 
un’ampiezza del comando pari all’1% del fondo scala. 
 



















Funzione di trasferimento f/xvi















Modello lineare di riferimento
Modello linearizzato ("linmod")
Analisi di Fourier [10% f.s. = 0.5 mm]
 
Figura 1.31. Diagramma di Bode della fdt f/xvi. 
Confronto tra il modello lineare di riferimento, il modello sviluppato e l’analisi di Fourier con 
un’ampiezza del comando pari al 10% del fondo scala. 
 
 
Come si può notare, il diagramma di Bode relativo al modello sviluppato nel 
paragrafo precedente fornito dal comando linmod e quello derivante dal test di 
Fourier sullo stesso modello coincidono in maniera abbastanza precisa in tutti e tre i 
casi. Entrambe le curve, invece, si discostano sensibilmente dal diagramma relativo al 
modello lineare di riferimento, proprio a causa delle nonlinearità introdotte e discusse 
nei paragrafi precedenti. 






Di ciò se ne dovrà necessariamente tenere conto nel momento in cui si andrà a 
sviluppare la logica di controllo del carico in ciclo chiuso già studiata in [3], 
modificando in maniera opportuna il relativo controllore. 
 
 
1.4 MODELLO DI CICLO CHIUSO 
 
L’architettura del sistema controllato in ciclo chiuso sulla forza è schematicamente 
rappresentata in Fig. 1.32. 
 
 
Figura 1.32. Architettura del controllo in ciclo chiuso del sistema sulla forza 
 
 
La fdt del controllore, C(s), in particolare, è stata costruita ricorrendo a una tecnica di 

















=                   (1.14) 
 
per la quale si richiede ζb=0.7 e ωb=40 Hz, [3]. 
 






Applicando a questa un feedback unitario, Fig. 1.33, ne scaturisce una risposta di 
ciclo chiuso f/fi che presenta errore asintotico nullo al comando a gradino. 
 
 
Figura 1.33. Ciclo chiuso con la fdt ideale Gd 
 
 











                   (1.15) 
 
mentre, secondo lo schema di Fig. 1.32, se viene imposto un comando di spostamento 
























.                 (1.16) 
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Dove Ghf è una fdt caratterizzata da un polo reale di elevata frequenza, introdotta al 



















.                  (1.18) 
 
Il controllo in ciclo chiuso sulla forza rappresentato in Fig. 1.32 è stato implementato 
in un file Simulink, nominato “Ciclo_chiuso_f.mdl”, di cui se ne riporta lo schema 
generale in Fig. 1.34. 
In particolare, l’inversione del modello per la determinazione del controllore è stata 
effettuata sulla base della risposta in frequenza di ciclo aperto ottenuta con il 
comando linmod di Matlab, essendo quest’ultima del tutto simile a quella valutata con 































































































x2 [m m ]
fi [N]






CLOSE ALLCLEAR ALL LOAD DATA









FA dynam icsFA com mand




























Bilancio di m assa
2
Input
Com m and [m ]
1
Input Force [N]






Come si nota, l’architettura è simile a quella vista in Fig. 1.25, con l’aggiunta del 
feedback per il controllo in ciclo chiuso sulla forza. Un’ulteriore importante modifica 
è poi presente all’interno del sottosistema “FA dynamics”, Fig. 1.35: 
 
Fi l tri  necessari  per rientrare 
nel model lo conval idato: tagl iano 






1/(2*pi *100)^2s  +2/(2*pi *100)s+12
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Figura 1.35. Sottosistema “FA dynamics” del file “Ciclo_chiuso_f”. 
 
 
qui è stato introdotto il blocco “FA dynamics (HTmd_v01)” [7] nel quale vi è un 
modello completo della dinamica dell’attuatore di volo convalidato sperimentalmente 
presso i laboratori del DIA. A valle di tale blocco sono stati inseriti dei filtri passa-
basso che permettono di “tagliare” frequenze superiori al range di convalidazione del 
modello (100 Hz). Sono inoltre presenti vari commutatori che consentono di poter 
scegliere varie ipotesi sulla condizione dell’attuatore stesso: infinitamente rigido, con 
dinamica semplificata o con dinamica completa. 






1.4.1 RISPOSTE IN FREQUENZA DI CICLO CHIUSO 
 
Una volta realizzato il modello di ciclo chiuso del sistema, si effettua un confronto tra 
il diagramma di Bode della funzione di trasferimento f/fi relativa al modello ideale 
(equazione 1.15), quello relativo al modello nominale di riferimento che, in analogia 
alla Fig. 1.32, viene rappresentato dallo schema di Fig. 1.36, e quello derivante da 
un’analisi di Fourier condotta sul modello sviluppato e descritto nel paragrafo 
precedente a frequenze comprese tra 1 Hz e 500 Hz, con ampiezze dell’onda di carico 













Figura 1.36. Modello nominale di ciclo chiuso 
 
 
Tali confronti sono stati eseguiti considerando l’attuatore di volo sia infinitamente 
rigido che caratterizzato dalla dinamica completa; i risultati ottenuti per ampiezza del 
carico di 2.5 kN sono illustrati in Fig 1.37 e in Fig. 1.38. Per gli altri risultati, 
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Figura 1.37. Diagramma di Bode della fdt f/fi nel caso di attuatore infinitamente rigido. 
Confronto tra la risposta in frequenza ideale, il modello nominale di riferimento e l’analisi di 
Fourier sul modello completo con un’ampiezza del comando pari a 2,5 kN. 
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Figura 1.38. Diagramma di Bode della fdt f/fi nel caso di attuatore con dinamica completa. 
Confronto tra la risposta in frequenza ideale, il modello nominale di riferimento e l’analisi di 
Fourier sul modello completo con un’ampiezza del comando pari a 2,5 kN. 
 
 
A causa delle nonlinearità introdotte nel modello completo e della conseguente 
variazione del controllore rispetto al modello nominale di riferimento, si può 
osservare come la risposta in forza ottenuta con l’analisi di Fourier, rispetto alla curva 
continua di colore blu, risulti più attenuata in ampiezza intorno ai 40 Hz e con un 
minore sfasamento da 40 Hz a frequenze più elevate. 






1.5 COMPENSAZIONE DEI DISTURBI INDOTTI DAL MOVIMENTO 
DELL’ATTUATORE VELIVOLO 
 
Dalla Fig. 1.32 è possibile dedurre che la forza f agente sull’attuatore di carico può 
































= .               (1.19) 
 
Si capisce dunque come f sia sensibile al movimento dell’attuatore di volo, x2. A tal 
riguardo è utile valutare il diagramma di Bode della funzione di trasferimento f/x2 con 
comando di forza nullo (fi=0). Si ricorre pertanto ad un’analisi di Fourier tra l’uscita f 
e l’ingresso x2 del modello di Fig. 1.34, applicando un determinato comando elettrico 
sinusoidale alla servovalvola, x2i, che dia l’ampiezza richiesta. In particolare, si 
applicano due comandi di ampiezza diversa: x2i= 1.29 mm e x2i= 2.5 mm, e si ipotizza 
che l’attuatore sia caratterizzato dalla dinamica completa. 
I due risultati sono mostrati nella Fig. 1.39. 
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Frequency Analysis [x2i=1.29 mm]
Frequency Analysis [x2i=2.5 mm]
 
Figura 1.39. Diagramma di Bode della fdt f/x2 al variare dell’ampiezza del comando. 
 
 
Come si può notare, non ci sono sensibili differenze al variare dell’ampiezza del 
comando, ma l’aspetto più importante da notare è che il disturbo sulla forza associato 
al movimento dell’attuatore è piuttosto rilevante: applicando ad esempio una 
sollecitazione sinusoidale di 1 Hz si ottiene un’amplificazione del segnale di più di 
100 dB.  
Dunque, al fine di risolvere i problemi del controllo in forza dovuti alla sensibilità al 
movimento dell’attuatore di volo, risulta opportuno introdurre una correzione alla 
forza richiesta sulla base del segnale di movimento dell’attuatore stesso,[3], Fig. 1.40. 







Figura 1.40. Feedback di compensazione per il movimento dell’attuatore. 
 
 
L’aggiunta della funzione di trasferimento di compensazione F(s) modifica l’eq. 








































= .               (1.20) 
 
Si deduce allora che, affinché il controllo in ciclo chiuso sulla forza sia insensibile ai 
movimenti dell’attuatore, è necessario che il secondo termine al secondo membro 














.                  (1.21) 
 
Attraverso un’approssimazione di bassa frequenza, dalla (1.21) si ricava che 
l’espressione della F(s) nel dominio di Laplace ha la forma: 
 

















                 (1.22) 
 
Dove p1 è il polo reale, a circa 0.4 Hz, della fdt f/xv e KF è un opportuno guadagno 
positivo, ottenuto sulla base dei valori dei coefficienti delle fdt caratteristiche del 
modello nonlineare, secondo l’equazione 1.21. 
La presenza dei due zeri nell’origine implica che il feedback di compensazione debba 
essere realizzato sulla base del segnale di accelerazione dell’attuatore velivolo. 
Tale feedback è stato implementato nel file Simulink “Ciclo_chiuso_f.mdl”, come 
illustrato in Fig. 1.41. In particolare, il blocco “F(s)” (illustrato in Fig. 1.42) riceve in 
ingresso il segnale di accelerazione che viene ottenuto per derivazione del segnale di 
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Figura 1.42. Contenuto del blocco “F(s)” 
 
 
1.5.1 RISPOSTE IN FREQUENZA IN PRESENZA DEL FEEDBACK DI ACCELERAZIONE 
 
E’ a questo punto interessante analizzare quali variazioni la presenza del feedback 
sull’accelerazione dell’attuatore velivolo determini sull’andamento dei diagrammi di 
Bode della fdt f/fi e della f/x2. Analogamente a quanto visto in precedenza, per la fdt 
f/fi sono state condotte delle analisi di Fourier ad ampiezze comandate variabili tra 2.5 
5 e 10 kN, i cui risultati sono stati messi a confronto con il diagramma di Bode 
relativo al modello lineare di riferimento e quello relativo alla fdt di ciclo chiuso 
ideale Gd. 
Le Figg. 1.43, 1.44 e 1.45 mostrano quanto ottenuto. 
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Figura 1.43. Diagramma di Bode della fdt f/fi con feedback sull’accelerazione dell’attuatore 
velivolo. Confronto tra la risposta della fdt ideale, il modello lineare di riferimento e l’analisi di 
Fourier con un ampiezza del comando pari a 2.5 kN. 
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Figura 1.44. Diagramma di Bode della fdt f/fi con feedback sull’accelerazione dell’attuatore 
velivolo. Confronto tra la risposta della fdt ideale, il modello lineare di riferimento e l’analisi di 
Fourier con un ampiezza del comando pari a 5 kN. 
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Figura 1.45. Diagramma di Bode della fdt f/fi con feedback sull’accelerazione dell’attuatore 
velivolo. Confronto tra tra la risposta della fdt ideale, il modello lineare di riferimento e l’analisi 
di Fourier con un ampiezza del comando pari a 10 kN. 
 
 
Osservando l’andamento di queste risposte in frequenza e facendo il confronto con il 
diagramma rappresentato in Fig. 1.38 per un’ampiezza del carico di 2.5 kN, si può 
notare come la presenza del feedback determina, in un campo di frequenze intorno ai 
40 Hz, un aumento dell’ampiezza della risposta. 






Per quanto riguarda la fdt f/x2 invece, sempre in analogia a quanto già visto nel 
paragrafo 1.5, si esamina l’andamento dei diagrammi di Bode ad essa relativi ottenuti 
effettuando un’analisi di Fourier sul modello di Fig. 1.41, imponendo delle ampiezze 
di comando alla servovalvola dell’attuatore velivolo pari a x2i= 1.29 mm e x2i = 2.5 
mm. Nelle Figg. 1.46 e 1.47 è mostrato il confronto tra le risposte del sistema in 
presenza ed in assenza del feedback di accelerazione. 
 
 











Funzione di trasferimento f/x2 - [x2i=1.29 mm]



















Figura 1.46. Confronto tra i diagrammi di Bode della fdt f/x2 con comando x2i = 1.29 mm, in 
presenza ed in assenza del feedback di accelerazione. 

















Funzione di trasferimento f/x2 - [x2i=2.5 mm]



















Figura 1.47. Confronto tra i diagrammi di Bode della fdt f/x2 con comando x2i = 2.5 mm, in 
presenza ed in assenza del feedback di accelerazione. 
 
 
Paragonando i due andamenti, si vede come l’efficacia del feedback di 
compensazione sul segnale di movimento dell’attuatore velivolo consenta una 
notevole attenuazione dell’ampiezza della risposta alle basse frequenze, a fronte di 
una sensibile variazione nello sfasamento. 






1.6 RISPOSTE TEMPORALI DEL SISTEMA 
 
Oltre all’analisi delle risposte in frequenza delle funzioni di trasferimento 
rappresentative della dinamica del banco idraulico, è utile ed interessante valutare 
l’andamento delle risposte temporali della forza applicata all’attuatore velivolo a 
seguito di comandi di forza richiesta, fi, e di stimolo elettrico alla servovalvola 
dell’attuatore stesso, x2i. 
Le Figg. 1.48, 1.49, 1.50 mostrano l’andamento nel tempo della forza applicata a 
seguito di una richiesta caratterizzata da un’onda quadra di ampiezza pari a 5 kN a 2 
Hz, ipotizzando, rispettivamente, l’attuatore velivolo infinitamente rigido, l’attuatore 
velivolo con dinamica completa al quale si impone uno spostamento nullo e l’assenza 
del feedback di compensazione, l’attuatore velivolo con dinamica completa e con 
spostamento nullo e la presenza del feedback di compensazione. 































Figura 1.48. Risposta in forza a seguito di un comando fi caratterizzato da un’onda quadra di 
ampiezza pari a 5 kN a 2 Hz – Attuatore di volo infinitamente rigido 
































Figura 1.49. Risposta in forza a seguito di un comando fi caratterizzato da un’onda quadra di 
ampiezza pari a 5 kN a 2 Hz – Attuatore di volo con dinamica completa e spostamento imposto 
nullo; assenza del feedback sull’accelerazione. 
































Figura 1.50. Risposta in forza a seguito di un comando fi caratterizzato da un’onda quadra di 
ampiezza pari a 5 kN a 2 Hz – Attuatore di volo con dinamica completa e spostamento imposto 
nullo; presenza del feedback sull’accelerazione. 
 
 
La somiglianza tra l’andamento della forza effettiva nel caso di attuatore velivolo con 
dinamica completa e la presenza del feedback e quello nel caso di attuatore ipotizzato 
infinitamente rigido mette in luce l’efficacia del feedback di accelerazione che è stato 
messo a punto. 
Le Figg. 1.51 e 1.52 mostrano invece l’andamento temporale della forza agente 
sull’attuatore velivolo (ipotizzato con dinamica completa) e dello spostamento dello 
stesso a seguito di un comando elettrico all’attuatore velivolo caratterizzato da 






un’onda quadra di ampiezza uguale a 1.29 mm e di frequenza pari a 1 Hz, imponendo 
una richiesta di forza nulla. In particolare, in Fig. 1.52 si considera la presenza del 
feedback sull’accelerazione, a differenza di Fig. 1.51. 
 
 






































Figura 1.51. Risposta in forza a seguito di un comando fi nullo e di un comando x2i caratterizzato 
da un’onda quadra di ampiezza pari a 1.29 mm a 1 Hz – Attuatore di volo con dinamica 
completa; assenza del feedback sull’accelerazione. 











































Figura 1.52. Risposta in forza a seguito di un comando fi nullo e di  un comando x2i caratterizzato 
da un’onda quadra di ampiezza pari a 1.29 mm a 1 Hz – Attuatore di volo con dinamica 
completa; presenza del feedback sull’accelerazione. 
 
 
Risulta evidente come la presenza del feedback riesca a smorzare notevolmente i 
picchi sul segnale di forza che si registrano in corrispondenza dell’inversione del 
comando. 
Infine, come ultimo test, si è analizzato l’andamento temporale dell’accelerazione 
dello stelo dell’attuatore velivolo, sia in presenza che in assenza del feedback, a 
seguito di un comando elettrico all’attuatore velivolo, costituito da un’onda quadra di 
ampiezza 1.29 mm e di 1 Hz di frequenza, al fine di valutare le massime accelerazioni 






attese in vista dell’acquisizione di un accelerometro [Appendice A] per le fasi 
sperimentali del lavoro. 
 
 
















































Figura 1.53. Risposta in accelerazione a seguito di un’onda quadra di comando elettrico alla 
servovalvola dell’attuatore di volo – Assenza di feedback di compensazione 






















































Figura 1.54. Risposta in accelerazione a seguito di un’onda quadra di comando elettrico alla 










2 ATTIVITÀ SPERIMENTALI SUL BANCO PROVA IDRAULICO 
 
 
Nei capitoli precedenti sono state illustrate le metodologie adottate per realizzare i 
modelli di ciclo aperto e di ciclo chiuso della dinamica del banco idraulico, oltre che i 
risultati ottenuti da diverse simulazioni in varie condizioni operative. 
Di seguito invece verranno mostrati i risultati dei test sperimentali effettuati 




2.1 RISPOSTA IN FREQUENZA DI CICLO APERTO CON BARRA RIGIDA 
 
Il primo test effettuato sul banco è stato condotto montando nell’apposito supporto 
una barra rigida di lunghezza uguale all’attuatore del velivolo che verrà utilizzato nei 
test successivi. 
Per prima cosa si è eseguita un’analisi di frequenza della funzione di trasferimento di 
ciclo aperto f/xvi, imponendo un comando elettrico di tipo sinusoidale alla 
servovalvola del martinetto di carico, con ampiezze tra 0.05 mA e 1 mA e frequenze 
variabili da 0.1 Hz a 50 Hz. Mediante il file “OpenLoopTestResult.m” [Appendice B] 
viene fornita un’approssimazione sulla base della prima armonica di Fourier dei 
segnali di ingresso e di uscita effettivi. 
Alcuni dei risultati ottenuti vengono mostrati nelle figure seguenti, dove in blu è 
rappresentato il dato sperimentale e in verde quello ottenuto dall’approssimazione 
funzionale. 









































Figura 2.1. Andamento effettivo e approssimato del segnale di forza f rispetto ad un comando di 
tipo sinusoidale alla servovalvola dell’attuatore di carico xvi di ampiezza pari a 0.05 mA e 
frequenza pari a 0.1 Hz. 









































Figura 2.2. Andamento effettivo e approssimato del segnale di forza f rispetto ad un comando di 
tipo sinusoidale alla servovalvola dell’attuatore di carico xvi di ampiezza pari a 0.2 mA e 
frequenza pari a 5 Hz. 













































Figura 2.3. Andamento effettivo e approssimato del segnale di forza f rispetto ad un comando di 
tipo sinusoidale alla servovalvola dell’attuatore di carico xvi di ampiezza pari a 1 mA e frequenza 
pari a 50 Hz. 
 
 
Dall’esame di queste figure si può osservare come la forza effettiva agente sulla barra 
rigida abbia un andamento piatto nelle zone di inversione del moto, a causa 
dell’attrito di primo distacco che deve essere superato dal cassetto della servovalvola. 
E’ evidente poi come a frequenza elevata il segnale di uscita in forza venga 
notevolmente attenuato. 
Sulla base della risposta in forza f ottenuta a seguito del comando elettrico sinusoidale 
xvi alla servovalvola dell’attuatore di carico, lo stesso file “OpenLoopTestResults.m” 
costruisce un diagramma di Bode per punti della fdt f/xvi, mostrato in Fig. 2.4. 
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Figura 2.4. Diagramma di Bode della fdt f/xvi ottenuto dai test sperimentali 
 
 
Come si può osservare, per ogni frequenza analizzata sono campionati più risultati, in 
relazione al numero di armoniche presenti nel relativo intervallo di tempo. La curva 
continua di colore rosso rappresenta un andamento approssimato dello stesso 





































Pappr       (2.1) 
 






Il diagramma delle ampiezze di quest’ultima fornisce, come si vede, una buona 
approssimazione dei dati sperimentali; in quello delle fasi, al fine di avere una 
sufficiente corrispondenza, è necessario aggiungere uno sfasamento di 30 gradi che è 
giustificato dalla presenza dei fenomeni di attrito di primo distacco prima descritti. 
 
 
2.2 DETERMINAZIONE DEL CONTROLLORE DI FORZA 
 
In analogia a quanto già osservato al paragrafo 1.5, la funzione di trasferimento (2.1), 
scaturita dalle prove sperimentali effettuate direttamente sul banco, viene utilizzata 
per determinare l’espressione del controllore C(s) sulla base dell’equazione 1.17 al 
fine di poter studiare il comportamento in ciclo chiuso del sistema attraverso le 










−=    (2.2) 
 
Nello specifico, la logica di feedback studiata nel file Simulink “Ciclo_chiuso_f.mdl” 
visto in precedenza viene implementata nel modello 
“RT_HITL_FA_simulation7_7p1.mdl” [Appendice B] il cui schema è riportato in Fig. 
2.5; questo viene compilato ed inviato sul computer dell’unità di controllo del banco 
mediante il toolbox di Matlab xPCTarget. 
In Fig. 2.6 è rappresentato il blocco “Force Controller” contenente al suo interno la 
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Figura 2.6. Dettaglio del blocco “Force Controller”. 
 
 
2.2.1 RISPOSTE DEL SISTEMA IN CICLO CHIUSO CON BARRA RIGIDA 
 
Escluso inizialmente il feedback sull’accelerazione nel modello di Fig. 2.5, si è 
effettuato un test sulla risposta di ciclo chiuso in forza mantenendo sempre montata 
nel banco una barra rigida di dimensioni opportune. Per prima cosa si è applicato su 
questa un carico ad onda quadra di ampiezza pari a 2.5 kN alla frequenza di 0.2 Hz 
allo scopo di valutare la risposta a gradino del sistema; successivamente si è impartito 
un carico sinusoidale della stessa ampiezza e con frequenze variabili da 0.l Hz a 90 
Hz. I risultati delle prove più significative sono mostrati nelle Figg. 2.7 e 2.8. 





























Figura 2.7. Risposta a un comando in forza a gradino di ampiezza pari a 2.5 kN alla frequenza di 
0.2 Hz. Test effettuato con barra rigida montata sul banco. 




























































Figura 2.8. Risposte a un comando in forza armonico di ampiezza pari a 2.5 kN a varie 
frequenze. Test effettuato con barra rigida montata sul banco 
 
 
Il diagramma della risposta in frequenza relativa a tale analisi è mostrato in Fig. 2.9. 
































Figura 2.9. Diagramma di Bode della fdt f/fi – fi = +/-2.5 kN; test effettuato con barra rigida. 
 
Fino ad un campo di frequenze inferiore a 20 Hz il segnale della forza in uscita 
insegue in maniera fedele quello d’ingresso; intorno ai 20 Hz  si comincia ad 
osservare, oltre che un certo sfasamento, un’amplificazione della risposta che 
raggiunge un suo picco massimo nel test effettuato alla frequenza di 40 Hz; da valori 
della frequenza del comando intorno a 50 Hz si evince come il sistema tagli 
sensibilmente e in maniera maggiore alle frequenze progressivamente più alte, fino a 
produrre solamente rumore. 
Un test del tutto simile è stato effettuato imponendo in ingresso un carico di ampiezza 
pari a 5 kN e i cui risultati sono disponibili consultando il CD allegato al presente 
lavoro. 






2.2.2 INTRODUZIONE DELLA CORRENTE DI DITHER 
 
Come è possibile osservare dalla Fig. 2.7, la risposta ad un ingresso in forza ad onda 
quadra presenta un comportamento anomalo negli istanti immediatamente successivi 
all’applicazione del gradino, Fig. 2.10. 
 
 







































Figura 2.10. Anomalia registrata nella risposta al gradino in forza di ampiezza 2.5 kN @ 0.2 Hz. 






Si tratta di un limit cycle dovuto all’attrito di primo distacco a cui è soggetto il 
cassetto della servovalvola dell’attuatore di carico. Con successive sperimentazioni si 
è monitorato il comportamento del sistema imponendo lo stesso comando per un 
intervallo di tempo sufficientemente lungo; i risultati, archiviati nel file 
“test06_closedloopresponse.mat”, [Appendice B] mostrano come il comportamento 
di Fig. 2.10 sia un fenomeno nonlineare che non appare in ogni applicazione del 
gradino di forza ma si presenta invece in maniera piuttosto irregolare. 
Al fine di eliminare queste oscillazioni di forza, si decide di stimolare la servovalvola 
con una corrente aggiuntiva di fremito(o dither) caratterizzata da vibrazioni di piccola 
frequenza ad ampiezza ridotta: in questo modo lo spool riesce a vincere la forza di 
attrito di primo distacco e la risposta della forza in ciclo chiuso migliora. 
Nel file “test07_closedloopresponse.mat” [Appendice B] sono dunque immagazzinati 
i dati relativi ad una successiva serie di prove che ha visto l’inserimento nel 
sottosistema “Force Controller” del modello di Fig. 2.5 del blocchetto relativo 




Coi l  command (LA) [mA]
-1/141












Figura 2.11. Introduzione della corrente di dither nel sottosistema “Force Controller”. 
 
 
In particolare, essendo il fondo scala del comando elettrico alla servovalvola del 
martinetto pari a 16 mA, sono state testate diverse ampiezze della corrente di dither, 
ovvero l’1%, il 2% ed il 3% di questo fondo scala, cioè rispettivamente 0.16 mA, 0.32 
mA e 0.48 mA, fissandone la frequenza a 100 Hz; le figure seguenti illustrano quanto 
ottenuto. 










































Figura 2.12. Confronti tra correnti di dither di ampiezza diversa @ 100 Hz sulla risposta al 
gradino di forza di ampiezza 2.5 kN. 
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Dalle immagini di dettaglio si nota chiaramente che l’irregolarità nella risposta 
continua a verificarsi quando viene applicato un dither di ampiezza uguale al 3% del 
fondo scala (0.48 mA); il confronto tra le correnti di ampiezza pari all’1% e al 2% del 
fondo scala mostra che quest’ultima condizione dà luogo a risultati migliori. 
Ne segue pertanto che per le sperimentazioni successive sarà introdotta una corrente 
di dither di 0.3 mA alla frequenza di 100 Hz . 
 
 
2.2.3 RISPOSTE DEL SISTEMA IN CICLO CHIUSO CON BARRA RIGIDA IN PRESENZA 
DELLA CORRENTE DI DITHER 
 
Una volta messa a punto la configurazione della corrente di dither si è proceduto con 
l’osservazione del comportamento del sistema a seguito dell’applicazione di un 
comando di forza di tipo armonico con ampiezza pari a 2.5 kN e a frequenze variabili 
da 0.1 Hz a 70 Hz. Alcuni dei risultati ottenuti, salvati nel file 
“test08_closedloopresponse.mat”, [Appendice B] sono illustrati nei grafici di Fig. 
2.13. 















































Figura 2.13. Risposta di ciclo chiuso in forza a seguito di un comando sinusoidale di ampiezza 
pari a 2.5 kN a varie frequenze. Test con barra rigida. – Dither: 0.3 mA @ 100Hz 
 
 
Il diagramma della risposta in frequenza relativo a tale analisi è riportato in Fig. 2.14. 
































Figura 2.14. Diagramma di Bode della fdt f/fi – fi = +/-2.5 kN; test effettuato con barra rigida, 
Presenza del dither di 0.3 mA @ 100 Hz 
 
 
In maniera analoga a quanto già osservato nelle prove descritte al paragrafo 2.2.1, si 
nota come per frequenze fino a circa 20 Hz il segnale di uscita segue abbastanza 
fedelmente quello di ingresso; in un campo di frequenze intorno ai 40 Hz si ha invece 










2.3 ESPERIMENTI CON L’ATTUATORE DI VOLO MONTATO COME 
ELEMENTO HARDWARE-IN-THE-LOOP 
 
Portati a termine i test con la barra d’acciaio, si è successivamente montato l’attuatore 
velivolo nel proprio supporto in modo tale da poter condurre prove              
Hardware-In-The-Loop. A questo attuatore è collegata una servovalvola DDV che 
riceve in input i segnali elettrici da parte dell’unità di controllo del banco, qualora si 





Figura 2.15. Attuatore di volo montato nel banco. 
 
 
La forza agente su tale attuatore viene applicata dal martinetto di carico (comandato 
dalla relativa servovalvola) attraverso il braccio verticale rotante che collega i due 
componenti. 






2.3.1 TEST PRELIMINARE SUL CONTROLLO DELLA PRESSIONE IN CICLO CHIUSO 
 
All’inizio di ogni esperimento sul banco, attraverso il modello Simulink 
“ControlloPressione7p1_v1.mdl” [Appendice B], Fig. 2.16, che viene compilato e 
mandato in esecuzione sull’unità di controllo della centrale idraulica, viene settata la 
pressione sulle due linee che alimentano l’attuatore velivolo e su quella che alimenta 
il martinetto di carico. Nello specifico, una volta impostato manualmente il valore 
della massima pressione disponibile di mandata, il modello sopra citato permette una 
regolazione in ciclo chiuso delle pressioni del fluido erogato verso le utenze. 
Per stimare l’efficacia di questo controllo è stata inizialmente effettuata una 
sperimentazione imponendo un comando di spostamento sinusoidale allo stelo 
dell’attuatore velivolo con ampiezze variabili tra 1 mm e 25 mm alla frequenza fissata 
di 0.5 Hz, avendo staccato l’alimentazione alla servovalvola dell’attuatore di carico; 
la massima pressione disponibile sulle linee è stata impostata a 190 bar. 
L’andamento nel tempo delle pressioni e delle portate sulle due linee collegate 





































































































































































Gain Qs2 (output: l t/m in)
20
Gain Qs1 (output: l t/m in)
50
Gain Ps2 (output: bar)
50





Fi l ter 3
1
1/(2*pi*50)s+1
Fi l ter 2
1
1/(2*pi*50)s+1
Fi l ter 1
1
1/(2*pi*50)s+1













































Figura 2.17. Andamento temporale delle portate e delle pressioni sulle due linee idrauliche che 
alimentano l’attuatore velivolo 
 
 
Nel dettaglio, inizialmente le pressioni nelle due linee vengono comandate da un 
valore iniziale di 100 bar ad un valore di esercizio di 180 bar attraverso degli step 
successivi di 20 bar ognuno, Fig. 2.18. 





































Figura 2.18. Incremento del comando di pressione nelle due linee. 
 
 
Come si nota, la pressione sulla linea 2 insegue il comando con un comportamento 
piuttosto brusco rispetto a quanto avviene per la linea 1. 
In un istante di tempo successivo il valore della pressione di esercizio nelle due linee 
viene definitivamente impostato sui 190 bar, come è possibile osservare in Fig. 2. 17 
intorno ai 400 secondi di simulazione. 
Quando si comincia ad applicare l’onda sinusoidale di spostamento di 1 mm, Fig. 
2.19, le pressioni e le portate assumono l’andamento di Fig. 2.20. 
 



































Figura 2.19. Applicazione di un’onda armonica di spostamento di 1 mm @ 0.5 Hz 
 
 





























Figura 2.20. Andamento delle pressioni e delle portate nelle due linee 






Per successivi incrementi dell’ampiezza di oscillazione comandata all’attuatore 
velivolo il controllo di pressione funziona piuttosto bene finché non si arriva ad un 
comando di 15 mm di spostamento, Fig. 2.21, per il quale si comincia a verificare una 
sensibile diminuzione delle pressioni nelle due linee idrauliche, Fig. 2.22, a causa 
della crescente richiesta di portata da parte delle utenze e della conseguente riduzione 
della pressione disponibile di mandata, non controllata in ciclo chiuso. 
 





























Figura 2.21. Applicazione di un’onda armonica di spostamento di 15 mm @ 0.5 Hz. 





































Figura 2.22. Andamento delle pressioni e delle portate nelle due linee. 
 
 
Dalla Fig. 2. 17 si evince dunque che ad ulteriori aumenti dell’ampiezza del comando 
il trend delle pressioni è quello di diminuire in maniera sempre maggiore finché non 
viene interrotta manualmente la richiesta di portata. A questo punto la pressione nelle 
due linee subisce un notevole aumento a causa del grosso segnale di errore che viene 
retroazionato come comando alla valvola regolatrice di pressione dal controllo di tipo 
integrale. Quando infine tale errore viene compensato, la stessa valvola ritorna in 
controllo e si ripristinano così le condizioni iniziali. 






L’analisi appena svolta indica di effettuare le successive prove sperimentali con una 
movimentazione dell’attuatore velivolo di ampiezza limitata per evitare richieste di 
portata tali da provocare i problemi sulla pressione appena visti. A tal riguardo 
sarebbe auspicabile in ottica futura la messa a punto di un controllo in ciclo chiuso 
sulla massima pressione disponibile della mandata. 
 
 
2.3.2 RISPOSTE DEL SISTEMA A COMANDI A GRADINO DI FORZA 
 
Dopo aver valutato i limiti di funzionalità del controllo di pressione del banco, sono 
state effettuate delle prove imponendo sull’attuatore velivolo un comando di forza ad 
onda quadra di ampiezza pari a 2.5 kN ad una frequenza di 0.2 Hz (in modo tale da 
valutare la risposta a gradino del sistema in ciclo chiuso) e un comando di 
spostamento nullo (x2i=0); è da notare che in tutte le seguenti sperimentazioni è stata 
mantenuta la corrente di dither di 0.3 mA a 100 Hz. 
La Fig. 2.23 mostra quanto ottenuto in uno dei vari campionamenti (salvati nel file 
“test11_forceresponsehitl.mat” [Appendice B]), dove è possibile osservare come ad 
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Figura 2.23. Risposta a un comando in forza a gradino di ampiezza pari a 2.5 kN @ 0.2 Hz. 
Dither: 0.3 mA @ 100 Hz – Comando di spostamento dell’attuatore velivolo nullo (x2i = 0). 
 
 
Successivamente sono state studiate le risposte in ciclo chiuso a seguito di comandi di 
spostamento dell’attuatore caratterizzati da onde quadre con frequenza pari a 0.2 Hz 
ad ampiezze di 2 mm, 5 mm (Fig. 2.24) e 7.5 mm; il comando sulla forza è stato 
invece settato a zero. 
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Figura 2.24. Risposta a seguito di un comando di spostamento dell’attuatore di volo di ampiezza 
pari a 5 mm @ 0.2 Hz. Dither: 0.3 mA @ 100 Hz – Comando di forza nullo (fi = 0) 
 
 
Si nota chiaramente come il movimento dell’attuatore provochi un sensibile disturbo 
del segnale di forza che giustifica la successiva introduzione del feedback di 
compensazione sull’accelerazione, sulla base delle considerazioni fatte al capitolo 
precedente. 
E’ da osservare inoltre come ad uno spostamento positivo dell’attuatore velivolo 
corrisponda una forza che, per reazione, risulta di segno negativo: nel modello 
matematico messo a punto per lo studio della dinamica del banco infatti si è assunta 
una forza di segno positivo quando agisce in modo da estrarre lo stelo dell’attuatore, e 
viceversa. 






2.3.3 RISPOSTE DEL SISTEMA A COMANDI DI FORZA DI TIPO ARMONICO 
 
Ulteriori test sono stati eseguiti impartendo un comando in forza di tipo armonico con 
ampiezza di 2.5 kN e frequenze variabili tra 0.1 Hz e 50 Hz, e imponendo uno 
spostamento nullo all’attuatore velivolo dopo averlo fissato nella posizione di metà 
corsa. La Fig. 2.25 mostra una sintesi dei risultati ricavati. 
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Figura 2.25. Risposta di ciclo chiuso in forza a seguito di un comando sinusoidale di ampiezza 
pari a 2.5 kN a varie frequenze. Dither: 0.3 mA @ 100 Hz – Attuatore velivolo nel loop. 






Come già osservato negli analoghi test condotti con la barra d’acciaio al posto 
dell’attuatore velivolo, anche in questo caso si può notare come la risposta del sistema 
subisca una certa amplificazione intorno ai 30 Hz per poi subire un taglio da circa 50 
Hz in poi. 
 
 
2.3.4 RISPOSTE IN FREQUENZA DEL BANCO CONTROLLATO IN CICLO CHIUSO 
 
Il file Matlab® “ClosedLoopTestResults.m” [Appendice B] fornisce 
un’approssimazione sulla base della prima armonica di Fourier dei segnali armonici 
di ingresso e di uscita effettivi (in analogia a quanto già descritto nel paragrafo 2.1 a 
proposito dell’analisi di ciclo aperto) ottenuti nei test di ciclo chiuso trattati nei 
paragrafi precedenti. In particolare, vengono presi in esame sia gli esperimenti 
effettuati con barra rigida stimolando il sistema con carichi di ampiezza pari a 2.5 kN 
(sia in presenza che in assenza della corrente di dither) e a 5 kN (senza la corrente di 
dither), sia quelli condotti dopo aver montato l’attuatore velivolo come elemento 
Hardware-In-The-Loop, avendo imposto un comando in forza di 2.5 kN con la 
corrente di dither aggiuntiva. 
In base all’approssimazione calcolata, lo stesso file permette di tracciare per i vari 
casi il diagramma di Bode della fdt f/fi: in Fig. 2.26 sono messi a confronto i 
diagrammi derivanti dai risultati sperimentali ottenuti con quello relativo dalla fdt di 
design; il numero di punti campionati per ogni frequenza dipende dal numero di 
armoniche presenti nell’intervallo di tempo considerato. 
 












ωb = 40Hz ; ηb=0.7







Figura 2.26. Risposte in frequenza del banco controllato in ciclo chiuso a confronto col 
diagramma di Bode relativo alla fdt di design. 
 
 
2.4 MESSA A PUNTO DEL FEEDBACK DI ACCELERAZIONE 
 
La Fig. 2.24 mostra come il carico agente sull’attuatore velivolo, nonostante sia 
comandato a rimanere fisso a zero, sia piuttosto sensibile ai movimenti dello stesso, 
subendo dei picchi rilevanti in corrispondenza dei transitori. 
Ciò porta alla necessità di introdurre il feedback di compensazione basato sul segnale 
di accelerazione dello stelo dell’attuatore, secondo la teoria esposta nel paragrafo 1.5, 
i cui effetti ottenuti in simulazione hanno dato esito positivo (confrontare Fig. 1.51 e 
◊ 5 kN, NO DITHER – Test con barra rigida 
O 2.5 kN, Dither: 0.3mA @ 100Hz – Test con barra rigida 
◊ 2.5 kN, NO DITHER – Test con barra rigida 
x 2.5 kN, Dither: 0.3mA @ 100 Hz – Test con FA 






1.52). Il modello utilizzato per la sperimentazione hardware è sempre quello 
rappresentato in Fig. 2.5 (“RT_HITL_FA_simulation7_7p1.mdl”), ma in questo caso 
viene spostato lo switch in modo tale da attivare il suddetto feedback per mezzo del 
blocco “Acceleration Filter” (Fig. 2.27) che descrive l’equazione 2.3, implementato 







Proportional gain [kN/g] 
T arget Scope
Id: 5















sKsF pi .      (2.3) 
 
A causa però della sostanziale diversità tra il modello linearizzato visto in 
simulazione ed il sistema reale oggetto degli esperimenti hardware, sarà necessario 





Figura 2.28. Schema concettuale del feedback di compensazione. 






Riferendosi alla nomenclatura di Fig. 2.32, essendo f il segnale di carico 
retroazionato, c il segnale di correzione in uscita dal blocco di compensazione sul 
segnale di accelerazione, ed ε il segnale di errore da inviare alla servovalvola 
dell’attuatore di carico, indicando con i pedici F e NF rispettivamente la presenza e 
l’assenza del feedback di accelerazione, nel caso in cui il comando di forza è nullo   




fc −=ε          (2.4) 
 
Nel caso di assenza del feedback di compensazione vale la 2.5: 
 
NFNF
f−=ε .          (2.5) 
 
Supponendo di imporre dei gradini di spostamento all’attuatore velivolo, il segnale di 
errore inviato alla servovalvola dell’attuatore di carico deve essere lo stesso sia in 
presenza che in assenza del suddetto feedback, poiché deve essere consentito il 
movimento del martinetto stesso a seguito di quello dell’attuatore velivolo: 
 
NFF
εε = ;          (2.6) 
 
Per avere dunque la condizione di disturbo sulla forza nullo in presenza del feedback 
( 0=
F
f ), confrontando le equazioni 2.4, 2.5 e 2.6, il guadagno da settare sul 
modello per la sperimentazione hardware deve essere ricavato in modo tale che il 
segnale di correzione c soddisfi la relazione 2.7: 
 
NFF
fc −= .          (2.7) 






2.4.1 PROBLEMI CON IL SEGNALE DI ACCELERAZIONE OTTENUTO 
DALL’ACCELEROMETRO 
 
A questo punto vengono effettuati dei test sperimentali finalizzati all’analisi del 
comportamento del sistema a seguito dell’applicazione del feedback di 
compensazione sul segnale di accelerazione sopra discusso. In particolare, dopo aver 
agito sull’apposito switch del modello di Fig. 2.5, si è inizialmente utilizzato il 
segnale di accelerazione opportunamente scalato in uscita da un accelerometro 
piezoelettrico [Appendice A] montato sul martinetto di carico. 
Dai primi responsi ottenuti si è però notato che tale segnale risulta affetto da disturbi 
dovuti ad interferenze di tipo elettrico causate dal movimento della servovalvola 
DDV, collegata all’attuatore velivolo. 
 
 
2.4.2 TEST CON SEGNALE DI ACCELERAZIONE RICOSTRUITO 
 
A causa dei problemi riscontrati nell’utilizzo dell’accelerometro descritti nel 
paragrafo precedente, si è ritenuto opportuno procedere gli esperimenti utilizzando 
come segnale di accelerazione quello ricostruito derivando due volte il segnale di 
spostamento dell’attuatore velivolo. 
Per iniziare, sono stati imposti all’attuatore stesso dei comandi di spostamento ad 
onda sinusoidale di ampiezza pari a 5 mm con carico fissato a zero e si è aumentato 
progressivamente il gain per valutarne l’effetto. 
Nel blocco “Proportional gain” di Fig. 2.27 si è cioè impostato per cominciare un 
valore pari a 5 kN/g ed è stato via via accresciuto in modo da avvicinarsi al valore 
ottenuto in simulazione (27 kN/g). 
In Fig. 2.29 è mostrato un confronto tra il comportamento del sistema senza feedback 
e quello in presenza del feedback con guadagni pari a 10 kN/g e 20 kN/g. 






Si può osservare come la maggiore attenuazione del disturbo di forza si abbia nel caso 
in cui il guadagno sia impostato ad un valore pari a 20 kN/g. 
Dal dettaglio messo in evidenza in figura si nota inoltre che il segnale ottenuto è 
caratterizzato da armoniche di piccola ampiezza e alta frequenza (intorno a 200 Hz), 
provocate dall’introduzione della corrente di dither trattata in precedenza e necessaria 
per permettere al cassetto della servovalvola del martinetto di carico di superare 
l’attrito di primo distacco, nel caso in cui questo doveva spostarsi di quantità molto 
piccole. 


























Gain = 10 kN/g
Gain = 20 kN/g




















Gain = 10 kN/g
Gain = 20 kN/g
 
 




















Gain = 10 kN/g
Gain = 20 kN/g
 
Figura 2.29. Andamento del disturbo di forza a seguito del movimento armonico dell’attuatore, 
al variare del guadagno impostato nel feedback di compensazione. 






Nel caso di esperimenti che prevedono movimenti non trascurabili dell’attuatore 
velivolo, l’introduzione della corrente di dither può essere quindi omessa, dal 
momento che il cassetto della servovalvola dell’attuatore di carico sarà soggetto a 
spostamenti di ampiezza considerevole e gli effetti degli attriti saranno minori. 
Ripetendo allora il test precedente dopo aver escluso il “dithering” si ottiene un 
disturbo caratterizzato da un segnale sensibilmente più “pulito”, Fig. 2.30. 
 
 




















Gain = 10 kN/g
Gain = 20 kN/g




















Figura 2.30. Andamento del disturbo di forza a seguito del movimento armonico dell’attuatore, 
al variare del guadagno impostato nel feedback di compensazione – Dither escluso. 






Il test successivo ha visto l’applicazione di comandi di spostamento dell’attuatore 
velivolo a gradino di ampiezza pari a 5 mm, mantenendo sempre il carico fisso a zero. 
Ancora una volta si è analizzato il comportamento a seguito di incrementi progressivi 
del guadagno della fdt di feedback. La Fig. 2.31 illustra quanto ottenuto. 
 
 
















Gain = 20 kN/g
Gain = 25 kN/g



















Gain = 20 kN/g
Gain = 25 kN/g

















Gain = 20 kN/g
Gain = 25 kN/g
 
Figura 2.31. Andamento del disturbo di forza a seguito del movimento a gradino dell’attuatore, 
al variare del guadagno impostato nel feedback di compensazione. 





























Gain = 20 kN/g
Gain = 25 kN/g
























Gain = 20 kN/g
Gain = 25 kN/g
Si evince chiaramente come la presenza del feedback di compensazione sia senza 
dubbio efficace nello smorzare i disturbi sul segnale di carico dovuti al movimento 
dell’attuatore. Eseguendo in particolare uno zoom sull’andamento di tale disturbo in 
presenza della compensazione, Fig. 2.32, si nota come risulti più conservativo 
scegliere un valore del guadagno pari a 20 kN/g, dal momento che per valori più 
elevati in certi istanti la situazione persino peggiora. 
 

























Gain = 20 kN/g












Figura 2.32. Dettaglio tra i disturbi di forza nell’applicazione del gradino, al variare del 
guadagno della fdt di feedback. 






Una volta fissato il valore del guadagno sulla base delle osservazioni ora fatte, sono 
stati effettuati ulteriori esperimenti comandando il moto dell’attuatore velivolo 
secondo un’onda triangolare ad ampiezze variabili tra 2 mm e 14 mm (per ampiezze 
superiori si riscontrano i problemi sulla pressione trattati nel paragrafo 2.3.1) con la 
compensazione attiva. 
Di seguito sono mostrati i risultati ottenuti, dove si nota come il disturbo sulla forza 
sia portato a zero dal controllo proporzionale nell’arco di circa due secondi. 
 
 































































Figura 2.33. Andamento del disturbo di forza a seguito di un comando di spostamento 
dell’attuatore velivolo ad onda triangolare a varie ampiezze – Feedback attivo. 






Infine, è stato condotto un test imponendo ancora una volta un comando all’attuatore 
velivolo ad onda triangolare ad ampiezze variabili tra 2 mm e 14 mm e comandando 
inoltre un carico statico di compressione di 5 kN. Dall’osservazione dei risultati 
illustrati in Fig. 2.34 si deduce che la situazione rimane invariata rispetto al caso di 
carico imposto nullo visto precedentemente. 
 
































































Figura 2.34. Andamento del disturbo di forza a seguito di un comando di spostamento 
dell’attuatore velivolo ad onda triangolare a varie ampiezze in presenza di un carico di 
compressione inposto di 5 kN – Feedback attivo. 
 










Il lavoro svolto ha messo in evidenza come la verifica preliminare di una logica di 
controllo in ciclo chiuso del carico agente sull’attuatore velivolo abbia dato un esito 
positivo alla luce di risultati ottenuti prima in simulazione e poi sperimentalmente. 
E’ opportuno inoltre rilevare come, una volta migliorato il livello di dettaglio della 
dinamica del banco attraverso l’introduzione di diversi fenomeni nonlineari 
caratteristici del sistema (come per esempio la variazione delle rigidezze strutturali 
con il carico applicato o la variazione della risposta della servovalvola del martinetto 
di carico rispetto all’ampiezza del comando) sia stato necessario modificare 
sensibilmente il guadagno della funzione di trasferimento del controllore rispetto al 
modello lineare di riferimento, studiato in precedenti attività con un approccio di tipo 
robusto. 
Un esito favorevole è stato poi ottenuto dall’introduzione del feedback di 
accelerazione per la compensazione dei disturbi sul segnale di forza a seguito del 
movimento dell’attuatore velivolo. A tal riguardo è necessario ricordare che durante 
le prove sperimentali svolte direttamente sul banco è doveroso prestare la necessaria 
attenzione sulla scelta del guadagno della funzione di trasferimento del feedback 
stesso: dal momento che la retroazione avviene secondo guadagni elevati, un errore 
sul segno o sul valore, nonché la presenza di offset o di rumori sul segnale di 
accelerazione risultano estremamente pericolosi in quanto possono condurre il banco 
in condizioni di risonanza. 
Infine è da mettere in evidenza il fatto che, per registrare l’accelerazione 
dell’attuatore velivolo, l’utilizzo di un accelerometro piezoelettrico opportunamente 
posizionato non ha dato riscontri positivi in quanto il segnale da esso prodotto risulta 
affetto da disturbi provocati dalle pulsazioni e dalle vibrazioni tipiche del 






funzionamento dell’impianto. E’ pertanto più opportuno ricavare l’accelerazione 
dell’attuatore attraverso un segnale ricostruito derivando due volte il segnale del suo 
spostamento oppure mediare il segnale dell’accelerometro con quello ricostruito 
attraverso un filtraggio digitale. 






3.2 SVILUPPI FUTURI 
 
I test sperimentali sull’hardware sono stati effettuati imponendo all’attuatore velivolo 
dei movimenti di ampiezza limitata per evitare i già citati problemi sulle pressioni 
nelle linee causati dall’aumento della portata richiesta. E’ pertanto auspicabile 
mettere a punto un controllo in ciclo chiuso sulla pressione di mandata fornita dalla 
centrale idraulica che permetta di mantenere questa ai livelli preimpostati. 
Sarà inoltre interessante studiare il comportamento del sistema in presenza del 
feedback basato sul segnale di accelerazione ottenuto dall’accelerometro, dopo aver 
agito in modo tale da eliminare i disturbi dovuti alle interferenze elettriche prima 
descritti, oppure su un segnale ricostruito derivando il segnale di velocità registrato da 
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APPENDICE A: CATALOGHI UTILIZZATI 
 
Si riportano i cataloghi utilizzati nell’ambito della tesi relativi ad alcuni dei 
componenti presenti nel banco idraulico: 
 
- Catalogo Star Hydraulics relativo alla servovalvola flapper-nozzle modello 
890-0013 che comanda il martinetto di carico; 
 
- Catalogo Monitran relativo all’accelerometro piezoelettrico modello 
MTN/7000 utilizzato per rilevare l’accelerazione dell’attuatore velivolo; 
 
- Catalogo Sensotec relativo alla cella di carico modello 41-0571-04 utilizzata 



























































































APPENDICE B: DESCRIZIONE DEI FILE MATLAB/SIMULINK® 
 
Viene qui di seguito riportata una descrizione di alcuni dei file Matlab/Simulink® 

































Figura B.1. Contenuto della cartella “Controllo_centrale_7p1” 
 
 
• ControlloPressione7p1_v1.mdl: E’ un modello che viene compilato e 
mandato in esecuzione nell’unità di controllo della centrale idraulica che 
permette di controllare le pressioni nelle linee idrauliche destinate alla 











































• Confronti_AB_K1.mdl: Modello per mezzo del quale si confronta 
l’andamento della rigidezza K1 in funzione del carico applicato tra i dati 
sperimentali e l’approssimazione con curva gaussiana; 
 
• Confronti_CD_K2.mdl: Modello per mezzo del quale si confronta 
l’andamento della rigidezza K2 in funzione del carico applicato tra i dati 
sperimentali e l’approssimazione con curva gaussiana; 
 
• Confronti_EF_K3.mdl: Modello per mezzo del quale si confronta 
l’andamento della rigidezza K3 in funzione del carico applicato tra i dati 
sperimentali e l’approssimazione con curva gaussiana; 
 
• Modello_impianto_new3.mdl: Modello linearizzato di ciclo aperto della 
dinamica del banco idraulico; 
 
• Confronti_Bode_ca_fa.m: File che permette di effettuare un confronto tra i 
diagrammi di Bode della fdt di ciclo aperto f/xvi tra il modello lineare di 
riferimento, il modello linearizzato e i risultati ottenuti da un’analisi di Fourier 
sul modello “Modello_impianto_new3.mdl”; 
 
• Ciclo_chiuso_f.mdl: Modello linearizzato di ciclo chiuso della dinamica del 
banco prova idraulico; 
 
• Confronti_Bode_cc_fa_filters.m: File che permette di effettuare un confronto 
tra i diagrammi di Bode della fdt di ciclo chiuso f/fi tra il modello lineare di 
riferimento, il modello linearizzato e i risultati ottenuti da un’analisi di Fourier 








• Confronti_Bode_cc_fa_feedback.m: File che permette di effettuare un 
confronto tra i diagrammi di Bode della fdt di ciclo chiuso f/fi tra il modello 
lineare di riferimento, il modello linearizzato e i risultati ottenuti da un’analisi 

































































• OpenLoopTestResults.m: File in grado di generare un’approssimazione 
funzionale delle risposte di ciclo aperto del banco in configurazione “isolata” 
(con barra d’acciaio al posto dell’attuatore velivolo) a seguito di comandi in 
forza di tipo armonico, e di costruire successivamente il relativo diagramma di 
Bode; 
 
• RT_HITL_FA_simulation7_7p1.mdl: Modello che viene compilato e 
caricato nell’unità di controllo del banco idraulico mediante xPCTarget®. 
 
• ClosedLoopTestResults.m: File in grado di generare un’approssimazione 
funzionale delle risposte di ciclo chiuso del banco sia in configurazione 
“isolata” che in presenza dell’attuatore velivolo a seguito di comandi in forza 
di tipo armonico, e di costruire successivamente un confronto tra i relativi 
diagrammi di Bode. 
